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O¨zetc¸e
Bu bildiride do¨ner-kanat mekanizmasına sahip yeni bir
do¨rt-rotorlu hava aracının modellenmesi ve kontrolu sunulmak-
tadır. Hava aracı dikey uc¸us¸ modunda kalkıs¸/inis¸ yapabilecek
(VTOL) ve yatay uc¸us¸ modunda uzun menzil mesafe katede-
bilecek s¸ekilde tasarlanmıs¸tır. Aracın dinamik modeli Newton-
Euler denklemleriyle c¸ıkarılmıs¸tır. Aracın dikey uc¸us¸ mod-
unda yo¨nelim ve irtifa kontrolu¨ ic¸in PID tabanlı denetleyeci
tasarımı, pozisyon kontrolu¨ ic¸in ise LQR tabanlı bir denet-
leyici tasarımı yapılmıs¸tır. LQR tabanlı denetleyicinin benze-
tim ortamında bu¨tu¨n sapma ac¸ıları ic¸in bas¸arılı sonuc¸lar verdig˘i
go¨zlemlenmis¸tir. PID tabanlı denetleyicilerin performansları
ise simulasyon ortamında ve deneysel olarak incelenmis¸ ve
manevraların istenen s¸ekilde gerc¸ekles¸tirildig˘i go¨ru¨lmu¨s¸tu¨r.
Abstract
This paper presents a new quad-rotor aerial vehicle with a
tilt-wing mechanism. The vehicle is capable of take-off/landing
in vertical flight mode (VTOL) and flying over long distances
in horizontal flight mode. The dynamic model of the vehicle
is obtained using Newton-Euler formulation. A LQR con-
trol scheme is applied to the dynamic model in simulation
environment for position and full range yaw control of the
vehicle. Besides, a PID controller is designed for attitude and
altitude stabilization of the vehicle. The performance of the
PID controller is verified with simulations and experiments.
1. Giris¸
Go¨zlem ve kes¸if (yangın, deprem, sel, sınır gu¨venlig˘i v.b.)
gibi farklı alanlarda kullanılmak u¨zere tasarlanan insansız hava
arac¸ları (I˙HA) son 10 yıldır birc¸ok aras¸tırma grubunun ilgi
alanında yer almaktadır. Uzun menzilli uc¸aklar ve havada asılı
kalabilen helikopterler bu aras¸tırmalarda yer alan platformların
bas¸ında gelmektedir. Son yıllarda ise dikey ve yatay uc¸us¸un
avantajlarını birles¸tiren do¨ner-kanatlı/rotorlu hava arac¸larına
olan ilgi giderek artmaktadır. Bu hava arac¸ları ic¸in gu¨nu¨mu¨zde
gelenekselles¸mis¸ bir tasarım bulunmadıg˘ından bir c¸ok aras¸tırma
grubu kendi do¨ner-kanat aracını hedeflenen teknik o¨zelliklere
go¨re tasarlamaktadır. Bu arac¸larların tasarımları kullanım
amac¸larına bag˘lı olarak oldukc¸a c¸es¸itlilik go¨stermektedir. Bazı
bu¨yu¨k o¨lc¸ekli do¨ner-rotor arac¸lara o¨rnek olarak Boeing’in V22
Osprey [1] ve Bell’in Eagle Eye [2] isimli ticari arac¸ları
go¨sterilebilir. Arizona Eyalet U¨niversitesi’nin do¨ner-kanatlı
HARVee [3] isimli aracı ve Compie`gne U¨niversitesi’nin do¨ner
rotorlu aracı BIROTAN [4] ise ku¨c¸u¨k o¨lc¸ekli arac¸lardır. Boe-
ing’in V44 [5] (do¨rt rotorlu V22 projesi) isimli aracı ve Chiba
U¨niversitesi’nin QTW UAV [6] isimli aracı ise do¨rt rotora sahip
do¨ner-kanat/rotor mekanizmalı arac¸lara o¨rnektir.
Do¨rt rotorlu yapıya sahip VTOL arac¸lar ic¸in gelis¸tirilmis¸
bir c¸ok denetleyici literatu¨rde yer almaktadır. Bouabdallah
c¸alıs¸malarında PID ve LQ tabanlı denetleyiciler tasarlamıs¸tır
[7]. Klasik PID denetleyicilerin [8] yanısıra, PD [9] ve kuater-
niyon tabanlı PD2 [10] denetleyiciler de do¨rt rotorlu arac¸ların
literatu¨ru¨nde yer almaktadır. [11] ve [12]’de LQR tabanlı
denetleyicilerin performansları go¨zlemlenmis¸tir. [13]’de Earl
ve D’Andrea aracın yo¨nelimini ayrıs¸tırma yo¨ntemiyle elde et-
mektedir. Bir bas¸ka c¸alıs¸mada ise kestirici ve go¨zlemleyici
kullanarak geri besleme yapılmaktadır [14]. Madani ve Benal-
legue [15]’nin geri basamaklama (backstepping) tabanlı denet-
leyicileri ise do¨rt-rotorlu arac¸lara uygulanan dog˘rusal olmayan
denetleyicilere bir o¨rnektir. [16]’da integral kayan kipli denet-
leyici ile pekis¸tirimli o¨g˘renme (reinforcement learning) ta-
banlı denetleyiciler kars¸ılas¸tırılmıs¸tır. Hably ve Merchand’ın
ku¨resel asimptotik kararlı denetleyici tasarımları bulunmaktadır
[17]. Do¨rt-rotorlu arac¸lar ic¸in tasarlanmıs¸ bas¸ka denetleyicilere
o¨rnekler ise [18], [19] ve [20]’de yer almaktadır.
Bu bildiride SUAVI˙ (Sabanci University Unmanned Aerial
VehIcle) olarak adlandırdıg˘ımız hava aracının [21] yatay
ve dikey uc¸us¸ modunda modellenmesi ve kontrolu¨ne ait
c¸alıs¸malarımız sunulmaktadır. Hava aracının uc¸us¸ eyleyicileri
do¨rt adet do¨ner kanat ve bu kanatların hu¨cum kenarı u¨zerinde
yer alan do¨rt adet rotordan olus¸maktadır.
Bildiri s¸u s¸ekilde du¨zenlenmis¸tir: II. bo¨lu¨mde, aracın di-
namik modeli Newton-Euler yo¨ntemiyle elde edilmis¸tir. III.
bo¨lu¨mde LQR ve PID tabanlı denetleyici tasarımları yapılmıs¸tır.
IV. bo¨lu¨mde denetleyicinin performansları benzetim ortamında
o¨lc¸u¨lmektedir. V. bo¨lu¨mde PID tabanlı denetimcilerle yapılan
uc¸us¸ deneylerine yer verilmis¸tir . VI. bo¨lu¨mde ise sonuc¸ ve
gelecek c¸alıs¸malar yer almaktadır.
2. Dinamik Model
Hava aracı, aracın arka ve o¨n tarafına monte edilmis¸ dikey
ve yatay konum arasında gec¸is¸ yapabilen do¨rt adet kanatla
donatılmıs¸tır. S¸ek. 1 ’de hava aracı dikey ve yatay uc¸us¸ mod-
larında go¨ru¨nmektedir.
S¸ekil 1: Hava Aracı Dikey ve Yatay Uc¸us¸ Modlarında
Bu kanat yapısıyla, hava aracının go¨vdesi kanatlar dikey
konumdayken do¨rt-rotorlu bir helikopter yapısına, kanat-
lar yatay konumda iken ise standart bir uc¸ak yapısına
bu¨ru¨nmektedir. O¨ndeki iki kanat birbirinden bag˘ımsız olarak
do¨ndu¨ru¨lerek eleron go¨revini yapmakta iken arkadaki kanat-
lar birlikte hareket ederek elevator go¨revi u¨stlenmektedir. Bu
s¸ekilde yatay uc¸us¸ modunda uc¸an bir uc¸ag˘ın kontrol yu¨zeyleri
en az sayıda eyleyici ile taklit edilmektedir.
S¸ek. 2’de arac¸ u¨zerinde tanımlanmıs¸ B : (Ob, xb, yb, zb)
koordinat sistemi ve du¨nya u¨zerinde tanımlanmıs¸ W :
(Ow, xw, yw, zw) ataletsel koordinat sistemi go¨sterilmis¸tir. Bu
koordinat sistemleri kullanılarak hava aracının yo¨nelim ve
pozisyonu dinamik ve kinematik denklemlerle elde edilmis¸tir.
Aracın ag˘ırlık merkezinin pozisyonu ve dog˘rusal hızı s¸u s¸ekilde
tanımlanmıs¸tır:
Pw =
XY
Z
 , Vw = P˙w =
X˙Y˙
Z˙

Aracın yo¨nelimi ve ac¸ısal hızları ise s¸u s¸ekilde ifade edilmekte-
dir:
αw =
φθ
ψ
 ,Ωw = α˙w =
φ˙θ˙
ψ˙

S¸ekil 2: Hava Aracı Kanatlar Ac¸ılı Konumda (0 < θi < pi2 )
Bu denklemlerde φ, θ, ψ sırasıyla yuvarlanma, yunuslama
ve sapma ac¸ılarını temsil etmektedir. Dog˘rusal ve ac¸ısal
hızların arac¸ u¨zerindeki koordinat sistemi ile du¨nya koordinat
sistemi arasındaki ilis¸kisini veren denklemler ise (1) ve (2)’de
verilmis¸tir:
Vb =
vxvy
vz
 = R(φ, θ, ψ) · Vw (1)
Bu denklemde do¨nme matrisi
R(φ, θ, ψ) = Rz(ψ)Ry(θ)Rx(φ)
olarak tanımlanmıs¸tır.
Ωb =
pq
r
 = E(φ, θ) · Ωw (2)
Bu denklemdeki hızları do¨nu¨s¸tu¨ren matris s¸u s¸ekilde verilmek-
tedir:
E(φ, θ) =
1 0 −sθ0 cφ sφcθ
0 −sφ cφcθ

sβ ve cβ kısaltmaları sin(β) ve cos(β) yerine kullanılmaktadır.
Aracın 6 serbestlik dereceli dinamik denklemleri arac¸
u¨zerindeki koordinat sistemi B’de s¸u s¸ekilde yazılabilir:
Ft = mV˙b +Ωb × (m · Vb) (3)
Mt = IbΩ˙b +Ωb × (Ib · Ωb) (4)
Bu denklemlerde m aracın ku¨tlesini Ib ise aracın B koordinat
sisteminde ifade edilmis¸ atalet matrisini temsil etmektedir.
Aracın ag˘ırlık merkezine etkiyen toplam kuvvet (Ft) rotor-
ların u¨rettig˘i itki kuvveti (Fth), yerc¸ekimi kuvveti (Fg), kanat-
ların u¨rettig˘i kaldırma ve su¨ru¨kleme kuvvetleri (Fw) ve bozucu
aerodinamik kuvvetler (Fd) toplamından olus¸maktadır:
Ft = Fg + Fw + Fth + Fd (5)
Burada,
Fg =
−sθsφcθ
cφcθ
 ·mg
Fw =
(FD(θ1, vx, vz) + FD(θ2, vx, vz) + 2FD(θ3, vx, vz))0
(FL(θ1, vx, vz) + FL(θ2, vx, vz) + 2FL(θ3, vx, vz))

ve
Fth =
 cθ1 + cθ2 + cθ3 + cθ30
−sθ1 − sθ2 − sθ3 − sθ3


kω1
2
kω2
2
kω3
2
kω4
2

olarak verilmektedir. Pervane itkileri F(1,2,3,4) ise ac¸ısal hızın
karesiyle dog˘ru orantılı olacak s¸ekilde modellenmis¸tir:
Fi = kω
2
i
Arka kanatlar birlikte do¨ndu¨kleri ic¸in hu¨cum ac¸ıları bir-
birine es¸it olmaktadır (θ3 = θ4). Kaldırma kuvveti
FL(θi, vx, vz) ve su¨ru¨kleme kuvveti FD(θi, vx, vz) sadece
dog˘rusal hızların birer fonksiyonu olmayıp aynı zamanda (vx
ve vz) her bir kanadın hu¨cum ac¸ısı θi’ye bag˘lıdır. Bu denklem-
lerin ac¸ık halleri bildirinin sonundaki Ekte verilmis¸tir.
Aracın ag˘ırlık merkezine etkiyen tork Mt rotorların
yarattıg˘ı tork (Mth) su¨ru¨kleme ve kaldırma kuvvetlerinin
yarattıg˘ı tork (Mw), pervanelerin jiroskopik etkisinden olus¸an
tork (Mgyro) ve bozucu etken olan aerodinamik tork (Md)’nin
toplamından olus¸maktadır.
Mt =Mgyro +Mw +Mth +Md (6)
Burada,
Mgyro =
4∑
i=1
J [ηiΩb ×
 cθi0
−sθi
ωi]
η(1,2,3,4) = 1,−1,−1, 1
Mw =
 (FL(θ1, vx, vz)− FL(θ2, vx, vz))(FL(θ1, vx, vz) + FL(θ2, vx, vz)− 2FL(θ3, vx, vz))
(−FD(θ1, vx, vz) + FD(θ2, vx, vz))

ve
Mth =
lssθ1 −lssθ2 lssθ3 −lssθ3llsθ1 llsθ2 −llsθ3 −llsθ3
lscθ2 −lscθ2 lscθ3 −lscθ3


kω1
2
kω2
2
kω3
2
kω4
2

+
−cθ1 −cθ2 −cθ3 −cθ30 0 0 0
sθ1 sθ2 sθ3 sθ3


λ1kω1
2
λ2kω2
2
λ3kω3
2
λ4kω4
2

olarak verilmektedir. Burada J pervanenin do¨nu¨s¸ ekseni
etrafındaki ataleti simgelemektedir.
Rotorların yarattıg˘ı torklar yatay uc¸us¸ modunda
(θ1,2,3 = 0) x ekseni etrafında yuvarlanmaya sebep olurken
aynı torklar dikey uc¸us¸ modunda (θ1,2,3 = pi/2) z ekseni
etrafında sapmaya sebep olmaktadır.
Aracın modellemesinde kullanılan parametreler tablo 1’de
verilmis¸tir.
Tablo 1: Model Parametreleri
Sembol Tanım Boyut/Birim
m ku¨tle 4 kg
ls rotor y ekseni uzaklıg˘ı 0.25 m
ll rotor x ekseni uzaklıg˘ı 0.25 m
λ1,4 tork/kuvvet oranı 0.01 Nm/N
λ2,3 tork/kuvvet oranı -0.01 Nm/N
3. Denetleyici Tasarımı
C¸es¸itli denetleyiciler tasarlamak ic¸in II. bo¨lu¨mde elde edilen
denklemler durum uzayı formuna sokulmus¸tur. Durum uzayı
vekto¨ru¨ χ aracın pozisyonu (Pw), yo¨nelimi (αw), dog˘rusal
hızları (Vb) ve ac¸ısal hızlarından (Ωb) olus¸maktadır:
χ =

Pw
Vb
Ωb
αw
 (7)
(1)-(6) numaralı denklemler ıs¸ıg˘ında,
χ˙ =

P˙w
V˙b
Ω˙b
α˙w
 =

R−1(αw) · Vb
1/m · [Ft − Ωb × (m · Vb)]
I−1b · [Mt − Ωb × (Ib · Ωb)]
E−1(αw) · Ωb
 (8)
elde edilmektedir. Bu dog˘rusal olmayan denklemler s¸u formda
ifade edilebilir:
χ˙ = f(χ, u) (9)
Do¨rt rotorlu hava aracı dikey uc¸us¸ modunda 12 boyutlu bir
durum uzayı vekto¨ru¨ne sahipken 4 boyutlu bir girdi vekto¨ru¨yle
denetlenmektedir.
3.1. Dog˘rusallas¸tırılmıs¸ Model ve LQR Tabanlı Denetleyici
Tasarımı
LQR tabanlı bir denetleyici tasarımı ic¸in, dinamik
denklemler aracın havada asılı kalma durumu etrafında
dog˘rusallas¸tırılmıs¸tır. Havada asılı kalma modu ic¸in, kontrol
edilebilir deg˘is¸kenler olarak aracın pozisyonu (X,Y, Z)
ve sapma ac¸ısı (ψ) sec¸ilmis¸tir. Denetleyici tasarımını
basitles¸tirmek adına aracın u¨zerine etkiyen torklar ve kuvvetler
do¨rt sanal kontrol girdisine (ui) ayrıs¸tırılmıs¸tır :
u =

u1
u2
u3
u4
 =

−k (ω21 + ω22 + ω23 + ω24)
k ls · [(ω21 + ω23)− (ω22 + ω24)]
k ll · [(ω21 + ω22)− (ω23 + ω24)]
k (λ1ω
2
1 + λ2ω
2
2 + λ3ω
2
3 + λ4ω
2
4)
 (10)
(8) numaralı denklemler kullanılarak
χ˙ = Aχ+Bu (11)
formunda dog˘rusallas¸tırılmıs¸ durum uzay modeli elde
edilmis¸tir.
u(t) = −K(χ(t)− χref ) (12)
formunda bir denetleyici tasarımında, χref referans
deg˘is¸kenlerini temsil etmektedir. Geri besleme matrisi K
J =
∫ ∞
0
[(χ(t)− χref )TQ(χ(t)− χref ) + u(t)TRu(t)]dt
(13)
fonksiyonunun minimize edilmesi ile elde edilmektedir. Q ve
R matrisleri sırasıyla pozitif yarı-tanımlı ve pozitif tanımlıdır.
Aracın z ekseni etrafında 360o derece sapma kontrolu¨, be-
lirli sayıdaki nominal uc¸us¸ noktaları ic¸in tasarlanan LQR tabanlı
denetleyicilerin enterpolasyonuyla elde edilmektedir.
3.2. Dog˘rusallas¸tırılmıs¸ Model ve PID Tabanlı Denetleyici
Tasarımı
PID denetimciler c¸ok yaygın olarak kullanılmakta olup ba-
sit yapılarına rag˘men bas¸arılı sonuc¸lar sunabilmektedirler.
Bu sebepten SUAVI˙’nin dikey uc¸us¸ deneylerinde yo¨nelim
ve irtifa stabilizasyonu sag˘lamak amacıyla PID denetimciler
tasarlanmıs¸tır. I˙rtifa, yuvarlanma, yunuslama ve sapma differ-
ansiyel denklemleri aracın dikey uc¸us¸ modu ic¸in (8) numaralı
denklemden s¸u s¸ekilde elde edilmis¸tir:
z¨ = (cos(φ)cos(θ))
u1
m
+ g (14)
φ¨ =
u2
Ixx
+
Iyy − Izz
Ixx
qr − J
Ixx
qΩp (15)
θ¨ =
u3
Iyy
+
Izz − Ixx
Iyy
pr +
J
Iyy
pΩp (16)
ψ¨ =
u4
Izz
+
Ixx − Iyy
Izz
pq +
u4
Izz
(17)
Bu denklemlerde Ixx, Iyy , Izz sırasıyla aracın x, y, z eksenleri
etrafında hesaplanmıs¸ atalet deg˘erleridir. u(1,2,3,4) deg˘is¸kenleri
ise (10) numaralı denklemde belirtilen sanal kontrol girdileridir.
Toplam pervane hızı Ωp ise s¸u s¸ekilde elde edilmektedir:
Ωp = ω1 − ω2 − ω3 + ω4
Bu denklemlerin PID denetim ic¸in dog˘rusallas¸tırılmaları
sonucu as¸ag˘ıda verilen denklemlere ulas¸ılmıs¸tır:
z¨ =
u1
m
+ g (18)
φ¨ =
u2
Ixx
(19)
θ¨ =
u3
Iyy
(20)
ψ¨ =
u4
Izz
(21)
Bu dinamik denklemler ic¸in, hata fonksiyonunun e(t) =
Xref − X(t) s¸eklinde tanımlandıg˘ı PID denetim kuralı ise s¸u
s¸ekilde elde edilmis¸tir:
u(t) = Kpe(t) +Ki
∫ t
0
e(τ)dτ −Kd dX(t)
d(t)
(22)
Burada Kp, Ki ve Kd denetimci parametreleri olup X(t)
deg˘is¸keni φ, θ, ψ ve Z durum deg˘is¸kenlerini temsil etmekte-
dir.
4. Benzetim Sonuc¸ları
LQR tabanlı denetleyicinin performansı (8) numaralı den-
klemde verilen dog˘rusal olmayan model u¨zerinde MAT-
LAB/Simulink ortamında incelenmis¸tir. LQR tasarımında kul-
lanılan Q ve R matrisleri Q = 10−1 · I12x12 ve R =
diag(10−1, 10, 10, 10) olarak sec¸ilmis¸tir.
Bir kilogram ag˘ırlıg˘ında yu¨kleme (payload) uygulanan arac¸
ic¸in bas¸langıc¸ kos¸ulları olarak Pw = (0, 0, 0)T ve αw =
(0, 0, 0)T kullanılan benzetim c¸alıs¸malarında S¸ek. 4 ve S¸ek.
5, Pref = (5,−5,−10)T ve ψr = −pi/2 referansları ver-
ildig˘inde aracın konum ve yo¨nelim deg˘is¸kenlerinin deg˘is¸imini
go¨stermektedir.
S¸ekil 3: LQR Denetleyici Performansının Go¨rselles¸tirilmesi
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S¸ekil 4: LQR Denetleyici ile Aracın Pozisyon Denetimi
Pozisyon ve ac¸ı referanslarının denge konumuna oldukc¸a
ku¨c¸u¨k hatayla ulas¸tıkları go¨zlemlenmis¸tir. S¸ek. 6’da her
bir rotorun u¨rettig˘i itki kuvvetleri go¨zu¨kmektedir. U¨retilen
bu kuvvetlerin rotorların fiziksel limitleri olan (' 16 N)’u
as¸maması ve nominal itkinin ±%20 sınırı dıs¸ına c¸ıkmaması
o¨nemlidir.
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S¸ekil 5: LQR Denetleyici ile Aracın Yo¨nelim Denetimi
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S¸ekil 6: LQR Denetimi Altında Eyleyici Eforu
Tasarlanan PID denetimcinin performansı da aynı dinamik
model u¨zerinde incelenmis¸tir. Kp, Ki ve Kd deg˘erleri Tablo
2’de verilmis¸tir. Bas¸langıc¸ kos¸ulları olarak Pw = (0, 0, 0)T
Tablo 2: PID parametreleri
Kp Ki Kd
Yuvarlanma (φ) 1 0.001 0.5
Yunuslama (θ) 1 0.001 0.5
Sapma (ψ) 0.5 0.001 0.9
I˙rtifa (Z) 2 0.1 2.5
konumu ve αw = (0, 0, 0)T yo¨neliminde olan arac¸ ic¸in, S¸ek. 7
ve 8 aracın yo¨nelim ve irtifa deg˘is¸kenlerinin kullanıcı girdileri
altındaki deg˘is¸imini go¨stermektedir.
Verilen irtifa ve yo¨nelim komutlarının ku¨c¸u¨k kararlı hal
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S¸ekil 7: PID ile Yo¨nelim Denetimi
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S¸ekil 8: PID ile I˙rtifa Denetimi
hatası ile takip edildig˘i ve istenen manevraların bas¸arılı bir
s¸ekilde yapıldıg˘ı go¨zu¨kmektedir. Denetim sırasında harcanan
eyleyici eforu ise S¸ek. 9’da go¨sterildig˘i u¨zere fiziksel limitleri
as¸mamaktadır.
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S¸ekil 9: PID Denetimi Altında Eyleyici Eforu
5. Deneysel Sonuc¸lar
Tasarlanan PID denetimciler SUAVI˙’nin u¨zerinde bulunan
mikrodenetleyiciye uygulanmıs¸ olup aracın yo¨nelim kontrolu¨ne
dair uc¸us¸ testleri yapılmıs¸tır. Sapma ac¸ısının denetimi ic¸in
gereken o¨lc¸u¨mu¨n henu¨z tam sag˘lıklı bic¸imde elde edilememesi
sebebiyle yo¨nelim denetimi sapma ekseni ic¸in ac¸ısal hız
deg˘is¸keni u¨zerinden yapılmıs¸tır. U¨c¸ metreye u¨c¸ metre boyut-
larındaki bir alanda yapılan uc¸us¸ deneyinlerine ait bir grafik
S¸ek. 10’da verilmis¸tir.
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S¸ekil 10: SUAVI˙ Yo¨nelim Denetimi Deneysel Sonuc¸ları
S¸ek. 10’da go¨sterilen uc¸us¸ verilerinden go¨ru¨ldu¨g˘u¨ u¨zere
hava aracı PID denetimi altında yuvarlanma ve yunuslama
ac¸ılarına ilaveten sapma ac¸ısal hızının kararlılıg˘ını bas¸arılı bir
s¸ekilde sag˘lamaktadır. Deneysel veriler benzetim ortamında
elde verilere oldukc¸a yakın sonuc¸lar vermekte, hava aracı uc¸us¸
sırasında benzetimlere yakın performans sergilemektedir. S¸ek.
11 hava aracının uc¸us¸ sırasındaki go¨ru¨ntu¨lerini ic¸ermektedir.
6. Sonuc¸ ve Gelecek C¸alıs¸malar
Bu bildiride do¨ner-kanatlı bir hava aracının (SUAVI˙) modellen-
mesi ve kontrolu¨ ile ilgili c¸alıs¸malar anlatılmıs¸tır. Hava aracının
tam dinamik modeli Newton-Euler yo¨ntemiyle elde edilmis¸tir.
Tasarlanan denetleyiciler Matlab/Simulink ortamında benze-
tim c¸alıs¸malarıyla test edilmis¸tir. LQR tabanlı bir denetleyici
pozisyon kontrolu¨ ic¸in tasarlanmıs¸ ve dog˘rusal olmayan modele
dikey uc¸us¸ modunda uygulanmıs¸tır. Bu denetleyici ile bas¸arılı
pozisyon takibi yapılabildig˘i go¨zlemlenmis¸tir. PID tabanlı
bir denetleyici ise yo¨nelim ve irtifa kontrolu¨ ic¸in tasarlanmıs¸
olup, simulasyon ortamında ve deneysel olarak bas¸arılı perfor-
mans sergiledig˘i go¨sterilmis¸tir. Gelecek c¸alıs¸malar denetleyici
tasarımındaki gelis¸meleri ve bu denetleyicilerin aracın u¨zerinde
uygulamalarını ic¸erecektir.
7. Tes¸ekku¨r
Bu c¸alıs¸ma TU¨BI˙TAK tarafından 107M179 No’lu “I˙nsansız
Otonom Bir Hava Aracının Mekanik Tasarımı, Prototip I˙malatı
ve Uc¸us¸ Kontrolu¨” adlı 1001 bilimsel aras¸tırma projesi kap-
samında desteklenmis¸tir.
S¸ekil 11: SUAVI˙ Uc¸us¸ Sırasında
8. Ek
ANSY Sr benzetimlerinden elde edilen veriler kullanılarak
elde edilen kaldırma ve su¨ru¨kleme kuvvetleri as¸ag˘ıda
verilmis¸tir.
FD0
FL
 = R(θi)
− 12cD(αi)ρAv2α0
− 1
2
cL(αi)ρAv
2
α

Burada ρ hava yog˘unlug˘u, A kanat alanı, vα hava akıs¸
hızı ve αi ise S¸ek. 12’de go¨sterildig˘i u¨zere etkin hu¨cum ac¸ısı
deg˘is¸kenini temsil etmektedir. R(θi) rotasyon matrisi ise y ek-
seni etrafında bir do¨nu¨s¸u¨m ile kaldırma ve su¨ru¨kleme kuvvet-
lerini arac¸ koordinat sistemine tas¸ımak ic¸in kullanılmaktadır.
Hava akıs¸ hızı ve etkin hu¨cum ac¸ısının hesaplanma yo¨ntemleri
(23) ve (24) numaralı denklemlerde verilmis¸tir.
vα =
√
v2x + v2z (23)
αi = θi − (−atan2(vz, vx)) (24)
Kaldırma katsayısı cL ve su¨ru¨kleme katsayısı cD ise ben-
zetimlerle S¸ek. 13’te go¨sterildig˘i gibi elde edilmis¸tir.
S¸ekil 12: Hu¨cum Ac¸ısı αi ve Hava Hızı vα
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S¸ekil 13: Kaldırma (cL) ve Su¨ru¨kleme (cD) Kuvveti Katsayıları
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